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用于飞行器横滚稳定控制的组合陀螺舵研究
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摘 要:在传统单转子陀螺舵的基础上,通过仿真分析和虚拟试验,对陀螺转子数量、结构参

数、组合形式和空间布局等进行了多学科优化设计,形成了一系列多转子组合陀螺舵,突破了

传统单转子陀螺舵控制能力较小、应用范围受限的现状,提高了其对飞行器横滚稳定控制的能

力;针对几种典型飞行器的约束条件,通过组合陀螺舵的设计应用,使其横滚衰减因子达到

0.002以上,具有良好的横滚稳定性,有助于推动组合陀螺舵在航天飞行器领域的应用和创新。
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Abstract:Basedonthestudyoftraditionalsingle-rotorgyrorudder,thispapercompletesmulti-
disciplinaryoptimizationdesignonamount,structureparameters,combinationformandspacedis-
tributionofrotorsbysimulationanalysisandvirtualexperiments,andcreatesaseriesofmulti-ro-
torscombinationgyrorudderswhichovercometheweaknessoftraditionalsingle-rotorgyrorudder
suchassmallcontrolforceandapplicationrangelimit,therebyimprovethecontrolabilityofair-
craftrollstability.Inaddition,accordingtotheconstraintsofsometypicalaircrafts,viatheopti-
mizationdesignofgyroruddercombination,thedampingfactorofaircraftrollcanbegreaterthan
0.002,thustheaircraftcanhavefinerollstabilitywhichcontributestotheapplicationandinnova-
tionofgyroruddercombinationinthefieldoftacticsaircraft.
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0 引言

陀螺舵最早发明于20世纪五六十年代美国

AIM-9 “响尾蛇”系列飞行器[1-3]的研制过程中,
用于控制飞行器飞行过程中的横滚稳定运动。

李晓斌等[4]在火箭靶弹总体设计中借鉴了美

国响尾蛇系列的气动陀螺舵布局,并简化了设计

参数;常迺芳[5]讨论了把空空飞行器移植为面空飞

行器时陀螺舵转速对飞行器稳定性的影响;张邦

楚等[6]在巡航飞行器模拟靶平飞弹道设计中采用了

陀螺舵防止飞行器滚转;王鑫[7]在陀螺舵开锁装置

失效分析中介绍了陀螺舵的主要结构组成。
目前有关陀螺舵的文献资料发表时间大都较

早,设计样式仍停留在20世纪六七十年代,而且
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均为单转子陀螺舵,其对飞行器的横滚稳定控制

能力有限,应用局限于小型空空飞行器,地地、
空地飞行器方面的应用情况以及理论创新、设计

创新方面的文献资料非常匮乏。
本文探索研究一种航天飞行器适用的多转子

组合陀螺舵,通过多陀螺转子的组合使用,提高

对飞行器的横滚稳定控制力,以解决传统单转子

陀螺舵对飞行器横滚稳定控制能力有限的问题,
推动组合陀螺舵在航天飞行器领域的应用和创新。

1 陀螺舵横滚稳定控制原理

典型陀螺舵结构和安装示意图如图1所示。陀

螺舵为一种纯机械装置,主要由舵体、转子、转

轴和舵轴等组成,简单可靠,一般安装在飞行器

尾翼翼梢后缘。

图1 典型陀螺舵结构和安装示意图

Fig.1 Typicalgyrorudderstructureandassembling

薛晓中等[8]指出,飞行器飞行时,陀螺舵在气

流作 用 下 高 速 旋 转,转 速 Ω 可 达 (3~4)×
104r/min,陀螺舵工作原理如图2所示。当飞行器

不发生滚转时,陀螺舵是尾翼的一部分,舵面与翼

面平行;当飞行器受扰动发生滚转时,根据陀螺的

进动性,陀螺的转轴在陀螺力矩 Mt 的作用下向滚

转角速度γ̇ 方向进动,迫使陀螺舵面围绕舵轴偏

转,并与翼面成δ角。舵面偏转后一方面形成了陀

螺阻尼力矩 Mxt,另一方面也产生了气动铰链力矩

Mj,当陀螺力矩Mt 与气动铰链力矩Mj 平衡时,舵

面偏转角达到稳态值δe。由图2可以看出,陀螺舵

产生的陀螺阻尼力矩Mxt 方向与飞行器的滚转角速

度γ̇的方向相反,是阻尼飞行器横滚的阻尼力矩,
在横滚回路中起稳定作用,其近似表达式如下

Mxt=4Ytlt1/2=2JṫγΩlt1/b (1)

求解飞行器横滚运动方程

J̈γ=-Mxt-Mxz -Mxy (2)
可得,

γ̇=̇γ0exp(-kxtS) (3)
式 (3)中,kxt =2Jtlt1Ω/Jvb, 称为飞行器横滚

衰减因子。其中,

Jt:陀螺舵极转动惯量,单位kg·m2;

lt1:陀螺舵翼展,单位m;

J:飞行器极转动惯量,单位kg·m2;

v:飞行速度,单位m/s;

b:舵面压心到舵轴的距离,单位m。
在陀螺舵的作用下,飞行器受干扰后的横滚

转速逐渐衰减,衰减速度取决于衰减因子kxt的

大小。

图2 陀螺舵工作原理图

Fig.2 Schematicdiagramofgyrorudderworkingmechanism

2 组合陀螺舵结构设计方案

2.1 陀螺舵组合形式和空间布局研究

传统的陀螺舵为单转子陀螺舵,如图3所示。
舵轴沿翼展方向后掠,后掠角45°,作用在陀螺舵

面上的气动力一部分形成阻尼飞行器滚转运动的

力矩,以维持飞行器的横滚稳定;另一部分形成

阻尼飞行器俯仰和偏航运动的力矩,以维持飞行

器的俯仰和偏航稳定。

图3 传统后掠轴单转子陀螺舵

Fig.3 Traditionalsweepbackshaftsingle-rotorgyrorudder

为提高陀螺阻尼力矩,增强陀螺舵对飞行器

横滚稳定的控制力,对陀螺舵及陀螺转子的组合

形式和空间布局进行了创新探索,力求在简单可

靠纯机械式改进的前提下,获得陀螺舵对飞行器
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横滚稳定控制力的大幅提升。
(1)后掠轴双 (多)转子并联式组合陀螺舵

在后掠轴单转子陀螺舵的基础上,结合尾翼

的空间尺寸,增加陀螺舵的弦长和内部空间,在

内置单陀螺转子的基础上,沿弦向并列布置两个

或多个陀螺转子,各转子转轴处于同一水平线上,
且沿翼前缘向翼后缘方向看,后一陀螺转子较前

一陀螺转子径向高出两个齿轮左右的高度,以保

证前后陀螺转子在飞行气流作用下的高速转动独

立互不干扰,如图4所示。并对陀螺舵相邻转子间

距离s、相邻转子直径差值ΔD、陀螺转子齿高h
以及各零件间的摩擦f、间隙Δ、阻尼c等参数进

行多学科优化。

图4 后掠轴双 (多)转子并联式组合陀螺舵

Fig.4 Sweepbackshaftdouble/multi-rotorsparallel

combinationgyrorudder

(2)后掠轴双转子串联式组合陀螺舵

在后掠轴单转子陀螺舵的基础上,考虑制造

工艺和陀螺转子的可替换性,将陀螺舵舵面后半

部分的厚度空间尺寸增大一倍,在内部串联布置

两相同的陀螺转子,两转子之间设置法向限位装

置,避免两转子高速转动时发生碰撞干涉,如图5
所示。该种结构形式适用于尾翼翼梢弦长较短,
同时飞行器对横滚稳定控制力矩要求较大的情况,
由于陀螺舵舵面加工的工艺难度明显小于陀螺转

子,该种组合可快速利用现有陀螺转子,实现陀

螺舵对飞行器横滚稳定控制力的提升。一般以串

联2个或3个陀螺转子为宜,串联较多,各转子间

的干扰影响增大,且陀螺舵舵面凸出尾翼表面过

高,对气动不利。
(3)后掠轴多转子串并联组合陀螺舵

在前述后掠轴转子并联式和转子串联式组合

图5 后掠轴双转子串联式组合陀螺舵

Fig.5 Sweepbackshaftdoublerotorstandem

combinationgyrorudder

陀螺舵的基础上,可根据尾翼空间尺寸大小和飞

行器转动惯量等实际情况,进行转子串并联的组

合。例如在陀螺舵弦向并列布置两对陀螺转子,
每对陀螺转子为串联式,实现有限空间下四陀螺

转子的有效布置。
(4)陀螺转子改进方案

通过组合陀螺舵横滚稳定控制参数灵敏度研究,
陀螺转子的极转动惯量正相关于飞行器滚转衰减因

子,对飞行器的横滚稳定控制起到显著的正相关作

用,因此为提高陀螺舵的控制力,需最大程度提高

陀螺转子的极转动惯量。陀螺转子改进方案如图6
所示。在陀螺转子质量不变的前提下,将原有的转

子材料均匀分布的实心结构形式,改为转子材料拓

扑分布的镂空结构形式,径向外缘区域可采用增加

厚度或选用更高密度材料的方法来保持陀螺转子总

重不变。经分析,陀螺转子采用拓扑镂空结构后,
在质量保持不变的前提下,其极转动惯量提高了

50%,从而使陀螺舵对飞行器横滚稳定的控制力提

高了50%。采用组合陀螺舵时,仅陀螺转子转动惯

量一项即可提高约0.5×n倍的控制力,其中n为组

合陀螺舵的陀螺转子数。

(a)均匀实心结构形式

 
(b)拓扑镂空结构形式

图6 陀螺转子改进方案

Fig.6 Improvedconfigurationofgyrorotor

2.2 组合陀螺舵参数分析与设计优化研究

根据前文所述理论的研究,组合陀螺舵对飞
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行器横滚稳定的控制可以通过横滚转速衰减因子

kxt 来衡量,而衰减因子kxt 与陀螺舵的极转动惯量

Jt、陀螺舵翼展lt1、陀螺转子转速Ω 成正比,与

飞行器的极转动惯量J、飞行器飞行速度v以及舵

面压心到舵轴的距离b成反比。此外,陀螺舵在实

际运动过程中还受各零部件间的摩擦f、间隙Δ、
阻尼c等因素影响,对于多转子组合陀螺舵,影响

因素还有相邻转子间距离s、相邻转子直径差值

ΔD、陀螺转子齿高h 等。
虽然影响陀螺舵控制力的因素很多,但综合

考虑到具体某型飞行器时,受其总体战技指标和

气动外形、飞行弹道、载荷环境、空间尺寸等众

多实际具体约束的影响,影响飞行器转速衰减因

子kxt 的各参数的设计空间是不同的,有的参数可

设计域较大,有的参数可设计域较小甚至被完全

约束住。因此,在进行组合陀螺舵的参数优化时,
需针对其应用的实际背景,提取工程约束条件,
在此基础上进行参数的灵敏度分析,进而开展系

统的优化设计。
在多转子组合陀螺舵优化设计过程中,选取

飞行器横滚转速衰减因子kxt 作为优化的目标函

数,通过对“响尾蛇”系列飞行器衰减因子kxt 的计

算以及文献资料的研究发现,将衰减因子kxt 控制

在0.002以上时,陀螺舵对飞行器的横滚稳定控制

效果较好,即目标函数kxt ≥0.002。
参数灵敏度分析和优化设计的主要内容包括设

计空间探索和响应面模型、局部优化、全局优化、
离散优化以及多目标优化等。灵敏度指的是目标函

数或约束函数对设计变量或参数的导数。进行灵敏

度分析,可以比较各设计变量或参数的变化对系统

输出变量的影响程度,根据不同的影响程度,选择

适当的变量与参数,对输出变量加以控制。
在LMSVirtualLab中基于特征树建立仿真过

程,在特征树中标出设计变量 (或设计因子),设

置上下边界条件,然后分配设计因子以决定相应

的组合,定义好参数变量的边界后,通过结合快

速分析的梯度方法或遗传算法,找到设计空间中

的最优解。
以某型飞行器为例,采用上述方法对组合陀螺

舵进行参数分析和优化设计。首先定义多个设计变

量和CostFunction,在给定输入变量后,采用伴随

变量法计算灵敏度分析因数,并写入结果文件中,
这些 因 数 用 于 确 定 各 个 设 计 变 量 对 每 个 Cost

Function计算值的相对影响,如图7所示。在参数

灵敏度分析的基础上,定义设计变量的设计域和目

标函数,进行迭代优化求解。为便于不同规格尺寸

的组合陀螺舵对比,对设计变量进行无量纲化,设

计变量选取陀螺舵弦长与翼梢弦长比值ldx/lsx、陀

螺舵弦长与展长比值ldx/ldz、相邻转子间距离与两

转子中径比值s/Dm、相邻转子直径比值D1/D2、转

子齿高与转子直径比值h/D。

图7 变量相关性分析散点图

Fig.7 Scatterdiagramofvariablecorrelationanalysis

通过多组优化结果,结合工程应用,梳理得

到组合陀螺舵结构方案中的设计参数最佳取值范

围如表1所示。本项目给出各设计变量的优化取值

范围,具体设计时可根据陀螺舵规格尺寸进行选

用调整。

表1 组合陀螺舵结构设计参数 (无量纲化)

Tab.1 Structuredesignparametersofcombination

gyrorudder(non-dimensional)

序号 设计变量 设计优化域

1 陀螺舵弦长与翼梢弦长比值ldx/lsx 0.73~0.85

2 陀螺舵弦长与展长比值ldx/ldz 1.2~1.8

3 相邻转子间距与两转子中径比值s/Dm 1.1~1.3

4 相邻转子直径比值D1/D2 0.8~0.92

5 转子齿高与转子直径比值h/D 0.03~0.1

为降低研制周期和成本,便于各型飞行器的

推广应用,在进行过多轮的优化设计后,积累设

计子样,可总结提炼各型飞行器的典型约束特征,
开展产品化、模块化优化设计,对陀螺舵设计空

间较小的参数进行工程固化,对设计空间较大的

参数进行系列化梯次化,形成设计型谱。后续飞
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行器应用时,不必再进行针对性的优化设计,可

直接按陀螺舵产品化型谱进行选择。

3 组合陀螺舵仿真分析与虚拟试验研究

3.1 基于ABAQUS和LMSVirtualLab的虚拟试

验平台

  陀螺舵在飞行器滚转运动下的进动运动为典

型的机构动力学问题,是工程应用中普遍存在的

一类复杂的非线性问题,涉及机构运动学和弹塑

性力学等学科,准确地进行动力学仿真分析对于

有效解决此类问题至关重要。基于非线性有限元

分析软件平台ABAQUS和三维虚拟仿真平台多体

动力学模块LMSVirtualLabMotion,构建组合陀

螺舵虚拟试验研究平台,在提高研究效率的同时,
可有效降低试验成本。

3.2 流固耦合分析与气动力简化

(1)基于平滑粒子流体动力学 (SPH)的流

固耦合分析

图8 飞行器尾翼-组合陀螺舵有限元模型

Fig.8 Finiteelementmodelofaircraftempennage

andcombinationgyrorudder

平滑粒子流体动力学 (SmoothedParticleHydr-
odynamics,SPH)[9-12]是一种用于模拟连续介质动力

学的无网格拉格朗日计算方法。飞行器尾翼-组合陀

螺舵有限元模型和流固耦合分析有限元模型如图8
和图9所示。模拟飞行器在不同飞行马赫数下滚转

时,组合陀螺舵进动过程中舵面受到的气动力对飞

行器滚转的阻尼作用,建立该过程的流固耦合动力

学分析有限元模型,组合陀螺舵采用后掠轴双转子

并联式组合陀螺舵,飞行器初始滚转角速度为

3rad/s,定义空气粒子的Eos状态方程和动黏度系

数,空气粒子和飞行器之间以及空气粒子相互之间

图9 流固耦合分析有限元模型

Fig.9 Finiteelementmodeloffluid-structure

interactionanalysis

的碰撞定义为通用接触关系。
流固耦合动力学仿真分析结果如下:飞行器

高速飞行时陀螺转子在气动作用下快速转动,飞

行器发生滚转时,陀螺舵沿滚转方向发生进动,
舵面获得气动阻尼力,上述运动发生在飞行器在

空气域流场飞行过程中。图10为飞行器飞离空气

域瞬间的仿真结果,飞过的空气域流场因为飞行

器的高速飞行、飞行器的滚转、陀螺转子的转动、
陀螺舵的摆动等因素受到很强的扰动。

图10 飞行器飞离空气域流场瞬间示意图

Fig.10 Thesketchofaircraftflyingaway
fromair-shedmoment

图11为飞行器前后端所在剖面不同时刻的流场

分布云图。空气粒子具有黏性,随着飞行器的高速

飞行和持续滚转以及陀螺转子的转动和陀螺舵的摆

动,靠近固体结构部分的空气粒子不断黏附在结构

表面,速度逐渐降低在结构表面堆积形成黏流层。
观察陀螺舵舵面进动过程中舵面两侧流场的变化,
在舵面进动方向上,由于舵面阻碍了空气的流通,

11
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本侧空气粒子不断堆积,形成高压力区;而在舵面

另一侧,空气流经此处时由于舵面内摆而使空间扩

大,空气粒子扩散形成低压力区。舵面两侧的高低

压区形成空气压差,产生气动压力,该压力形成的

力矩减缓飞行器的滚转。同时,当该气动力产生的

相对舵轴的气动铰链力矩与陀螺舵进动时产生的陀

螺力矩平衡时,陀螺舵的摆角达到稳态值,此时,
舵面保持一稳定摆角,形成稳定的陀螺阻尼力矩,
使得飞行器的滚转角速度在可控范围内。通过空气

粒子在舵面附近的分布云图以及空气粒子与舵面碰

撞的接触力分析可知,舵面所受气动载荷的分布及

压心位置,结合工程理论公式的修正,可大致估算

飞行器在空气域流场中飞行时陀螺舵舵面所受载荷

大小及压心位置。

    

    

    

    
 

(a)后剖面视图

    

    

    

    
 

(b)前剖面视图

图11 流固耦合动力学仿真分析结果

Fig.11 Fluid-structureinteractiondynamical

simulationanalysisresult

(2)舵面气动力简化

通过上述组合陀螺舵流固耦合动力学仿真分

析可以看出,飞行器滚转造成陀螺舵进动的过程

中,舵面附近流场形成正压区和负压区,流场为

非定常流场,分布形式非常复杂,不利于工程应

用。因此,基于流固耦合数值仿真分析结果,开

展舵面气动力的简化。
利用组合陀螺舵流固耦合动力学仿真分析的

计算结果,提取陀螺舵内侧表面典型特征点处受

到的压应力值,如表2所示。拟合曲线如图12所

示,在舵偏角小于40°的范围内,舵面特征点处的

气动压力可近似认为与舵偏角成线性关系。

表2 不同舵偏角下气动压力及比值

Tab.2 Airpressureandrelativevalueof

differentrudderdeflections

舵偏角/ (°) 特征点压应力P/Pa P/P0

0 3136 1.0

10 8775 2.8

20 17782 5.7

30 29413 9.4

图12 特征点P/P0 随舵偏角变化

Fig.12 P/P0-rudderdeflectionatfeaturepoints

在陀螺舵进动过程中,除舵面压力随舵偏角在

不断变化外,舵面气动压心位置也在不断变化,为

便于工程研究,在仿真分析的基础上,可将舵面压

心位置近似认为弦向位于舵梢弦2/3位置处、展向

位于舵展长中心处。该简化对后续陀螺阻尼力矩的

影响较小,可以应用于工程实际计算中。

3.3 组合陀螺舵动力学虚拟试验研究

首先进行陀螺进动原理的虚拟试验研究,验
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证该试验平台的正确性和有效性。如图13所示。
陀螺转盘水平轴的一端与竖直方向的支撑装置球

铰连接,可绕支撑装置转动,当陀螺转盘绕其水

平轴高速转动时,根据陀螺进动理论,在其自身

重力的作用下,陀螺转盘沿重力力矩矢、与重力

垂直的方向进行进动,表现为陀螺转盘一边自转,
一边绕支撑装置的竖直轴转动,方向垂直于纸面

向内。试验结果与理论分析一致,验证了该虚拟

试验平台的正确性和有效性。

图13 陀螺进动原理虚拟验证试验

Fig.13 Virtualverificationexperimentofgyro

processionprinciple

后掠轴双转子并联式组合陀螺舵动力学仿真如

图14所示。选取典型结构形式的陀螺舵进行横滚稳

定控制动力学虚拟试验研究,飞行器结构尺寸和质

量特性等参数选取典型飞行器的数据,并结合陀螺

舵参数优化的研究,对不同飞行器所需陀螺转子和

陀螺舵的结构参数进行优化设计。飞行器初始滚转

角速度设为5rad/s,并施加初始滚转扰动,陀螺舵

舵面气动载荷按照上一小节的简化结果加载,陀螺

舵的稳定转速为 (2~4)×104r/min,通过一系列

虚拟试验,飞行器的稳定滚转角速度控制在1rad/s
以内,达到了陀螺舵有效控制飞行器横滚运动的目

的,验证了陀螺舵设计方案的有效性。

(a)仿真模型

(b)陀螺舵进动角度

图14 后掠轴双转子并联式组合陀螺舵动力学仿真

Fig.14 Dynamicalsimulationofsweepbackshaftdouble

rotorsparallelcombinationgyrorudder

4 应用研究与展望

考虑几种典型飞行器,分析其总体战技指标和

气动外形、飞行弹道、载荷环境、空间尺寸等众多

实际具体约束的影响,影响飞行器横滚转速衰减因

子kxt的各参数的设计空间是不同的,有的参数可设

计域较大,有的参数可设计域较小甚至被完全约束

住。因此在进行组合陀螺舵的参数优化时,须针对
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其应用的实际背景,提取工程约束条件,在此基础

上进行参数的灵敏度分析,进而进行系统的优化设

计,以保证目标函数衰减因子kxt≥0.002。
通过分析几种典型飞行器的具体约束,对组

合陀螺舵进行系统优化设计,经仿真分析、虚拟

试验和工程计算,确定了适合各型飞行器特点的

陀螺舵参数,使陀螺舵对飞行器横滚转速的衰减

因子kxt控制在0.002以上,具有较好的横滚稳定

控制能力。表3为几种典型飞行器的结构参数与衰

减因子的对比分析。

表3 部分飞行器结构参数与衰减因子对比

Tab.3 Comparisonofstructureparametersanddampingfactor

应用案例 质量m/kg 直径d/m 长度L/m 翼展Lt1/m
陀螺比重ρ/
(kg•m-3)

陀螺转速Ω/
(r•min-1)

衰减因子kxt

AIM-9系列 75~150 0.12~0.19 2.1~3.3 0.5~0.8 2.7 40000 ≈0.003

某飞行器[5] 75.3 0.127 2.838 0.528 2.7 40000 0.0029

某改造飞行器[5] 230 0.299 2.110 0.810 7.8 30000 0.0021

应用飞行器1 577 0.300 4.057 0.560 7.8 30000 0.0026

应用飞行器2 926 0.405 6.816 0.620 7.8 30000 0.0023

5 结论

本文在传统单转子陀螺舵的基础上,通过仿

真分析和虚拟试验,对陀螺转子数量、结构参数、
组合形式和空间布局等进行了多学科优化设计,
形成了一系列多转子组合陀螺舵,突破了目前单

转子陀螺舵控制能力较小、应用范围受限的现状,
提高了其对飞行器横滚稳定控制的能力。针对几

种典型飞行器约束条件,通过组合陀螺舵的设计

应用,可使各飞行器横滚衰减因子达到0.002以

上,具有良好的横滚稳定性。
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